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図１おおわし 1 号機外観 
 
 
図２ おおわし 1 号機機体形状 
表１ 物理特性 
質量(kg) m 27.3 
翼面積(m2) S 0.9548 
慣性能率(kgm2) 
Ix  8.301 
Iz, 11.13 
慣性乗積(kgm2) Ixz 0.155*
（＊は推算値） 
表２ 横・方向の無次元空力微係数 
-0.39015*  0.0802 
0.1483  0.0954* 
-0.0192*  0.0* 
0.1870  -0.1152* 
0.01521  0.0107 
-0.2194  -0.484* 
空力微係数の定義は文献 3、4、＊は推算値) 
小型超音速実験機の着陸時横・方向制御系の検討
 
○ 上羽 正純  （もの創造系領域 教授）  
溝端 一秀 （もの創造系領域 准教授） 
 
1. はじめに 
大陸間輸送および地球周回軌道への往還輸送システ
ムの実現には、高高度の大気中を高速で飛行するため
の空力、構造、推進、制御等の基盤技術の確立が不可
欠である。特にそれら基盤技術は小型機を用いた実際の
高速飛行試験により実証する必要がある。 
本検討では、それらの実証のためのフライングテストベ
ッドとして、マッハ２程度までの速度で飛行できる小型の
無人超音速実験機の自律誘導制御系及び遠隔監視制
御系のうち、横・方向の姿勢制御系を対象について、過
去に実験に供したプロトタイプ機のデータを用いて、超音
速機に特有のデルタ翼としたことにより発生する不安定化
を解析するとともに、着陸時の高迎角における横・方向の
制御性能を評価した結果を報告する。 
 小型無人超音速機の概要 
この小型超音速飛行実験では、目標とする超音速飛行性能の達成を目指すものの、複数回の実験、
実験の実施の容易性から、自力で滑走・離陸し、上昇・加速・超音速巡航を経て、自力で進入・着陸する
性能を有することが重要である。従って、超音速飛行性能とともに亜音速飛行性能も重要である。 
このため、超音速飛行実証を目的とする小型無人超音速機の前段階として、亜音速飛行性能の把握
を目的としたプロトタイプ機 1),2)（図１、名称：おおわし 1 号機）に対して、横・方向の制御則の検討を行う。 
本おおわし 1 号機は図２に示すように全長 3.2m、翼幅 1.6m で、デルタ翼を有する機体であり、表１に
示すような物理特性を有する。また、風洞試験により明らかとなった空力微係数及び推算 3)により求
めた空力微係数を表 2 に示す。 
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図４ 迎角と極、零点の関係 
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図３ 横・方向の姿勢制御系（β、φ） 
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表３ 迎角に対する干渉指数と制御設計への影響 
迎角（°） 5 10 15 20 
最大干渉指数 0.679 0.773 0.864 0.944
ｹﾞｲﾝ余裕 4.5 4.97 5.41 5.77
位相余裕 39.7 45.5 51.2 56.3
 横・方向運動の安定 
一般に航空機においては迎角が大きい状
態では横・方向系の特性は大きく変化する。
特に超音速機においてはデルタ翼形状であ
り、低速で着陸するためには、高迎角になり
不安定化しやすい。 
 対象運動方程式と制御系 
 小型超音速実験機の着陸時の高迎角横・
方向運動を解析するため、迎角を微小角近
似せず、かつ、突風を考慮した(1)式で示さ
れる運動方程式 4)を用いる。（β：横滑り角、
p:ロール軸回り角速度、r：ヨー軸回り角速度、
φ：ロール角、δa：エルロン角、δr：ラダー
角、Vg: 突風速度、V：着陸速度、θ0:ピッチ
角（ノミナル）、α0：迎角（ノミナル））  
制御系としては、図３に示すように着陸制
御に使用されるロール角制御系を適用する。
本制御系は、横滑り角βを抑えて旋回すると
きのコーディネーションターンの制御則をベ
ースに、ロール角φをゼロに維持する制御で
ある。 
 
 安定性解析 
横・方向機体ダイナミクスを対象に図３5)に示す
制御系を構成した場合、安定性の観点から必要と
なる下記項目の解析を行った。 
①横・方向の特性方程式（伝達関数）の極 
 本方程式の s の２次の項はヨー安定（ﾖｰﾃﾞﾊﾟｰﾁｬ
ｰ）に影響を与える。 
②β/δr の伝達関数の零点 
③φ/δa の伝達関数の零点 
本伝達関数の分子の定数項は、エルロンの利き
に影響を与え、LCDP6)(Lateral Control Departure 
Parameter)として指標化されている。 
④２入力（δr、δa）２出力(β、φ)系の
干渉係数 7) 
これらは迎角が影響することが運動方
程式上から明らかである。さらに③につ
いては、LCDP を構成する空力微係数自
 79 
 
体が迎角によって変化し、絶対量のみならず、正負に大きく影響することが知られている。高迎角でのそ
れら空力微係数の値は、今後の風洞試験による測定結果に委ね、ここでは、迎角によらず、空力微係数
は一定とする。 
また、④の干渉指数は、独立した１入力１出力系として設計する場合、更に付加すべきゲイン余裕、位
相余裕の指標を与えてくれる。 
迎角として、5°～20°の範囲、着陸速度を設計値である 30m/s(時速 108km)として①～④の項目の
解析結果を図 4 及び表 1 に示す。 
 ①については想定迎角範囲では、スパイラル根がすべて負のため安定である。②については迎角
10°以上で正となり、不安定零点に移行する。③については想定迎角範囲では、-0.625±2.06i 前後の
複素根であり、安定零点である。また、④の干渉係数は、迎角に加え、対象とする周波数によって大きさ
が変化する。このため横滑り角制御及びロール角制御の制御帯域として 0.3～3 Hz の範囲において、想
定迎角範囲で計算を行った。その結果表３に示すように最大 0.9 程度であり、振幅安定の場合にはゲイ
ン余裕として約 6dB、位相安定の場合には位相余裕 50 数度を付加することにより、２入力２出力の独立
制御が達成可能となる。 
 制御シミュレーションによる評価 
 前節での解析により横・方向は系としては安定であるが、迎角によっては、不安定零点が発生すること
が明らかになった。かつ、２入力２出力系を１入力１出力系として制御設計する必要余裕を明確となった。
ここでは、図３の制御系構成を用いて、シミュレーションにより、不安定零点が発生する迎角においても時
間的には安定な応答となるかどうか、必要な余裕を確保した設計の妥当性を確認する。 
 
 シミュレーション条件 
横滑り角β=0.0°、ロール角 0.0°で着陸に向けてある迎角での飛行状態を想定する。この時、横方
向から着陸速度の６分の１である 5m/s の風を機体固定座標系-Y 方向に１秒間受けたとして、迎角 8.0°、
20.0°の場合のシミュレーションを行う。前者の迎角では、β/δr は全て安定零点であり、後者の迎角で
は不安定零点を有する。 
シミュレーション時間は、着陸時間を勘案し、20 秒と設定した。 
また、着陸時の各種迎角の変化に対応するために同一の制御器パラメータを使用することとした。 
 
 結果 
β/δr のダイナミクス、φ/δa それぞれの伝達関数を用いて独立に干渉指数から導かれるゲイン余裕、
位相余裕を確保した上で制御系設計を行い、それぞれ制御帯域0.3Hz, 3Hzとなった。これら設計のパラ
メータを用いて前述の２種類の迎角に対するシミュレーションを行った。その結果、2 種類の迎角ともほぼ
同じような応答が得られた。図５に迎角 20°の場合の横滑り角及びロール角応答結果を示す。 
β、φともに突風により最大 6°程度まで変化するものの、その終了後 3，4 秒で安定的に収束すること
が確認できた。また、迎角による大きな応答の大きな相違はないことが確認された。特に不安定零点の逆
応答特性は、突風終了以降の応答内に包含されているものと推測する。 
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 まとめ 
 本報告では、高迎角により不安定化しや
すくなる横・方向の運動を解析し、迎角をパ
ラメータとして過去に飛行試験を行った“お
おわし１号機”の機体データを基に既存制
御系で安定な制御が可能であること及び突
風に対する横滑り角・ロール角変動姿勢変
動角、収束時間の現状をシミュレーションに
より確認できた。 
現段階では、空力微係数が一部推算値
であり、制御系も安定性のみを考慮した設
計である。今後は、外乱を受けた時の変動
姿勢角、収束時間等の目標設定を行い、
それに合致する制御系の構築を行うととも
に、縦方向を考慮した運動とセットにし、か
つ、風洞試験により新に得られる空力微係数とそれ自体の変化による LCDP の影響も取り入れた制御系
の総合評価を行う。 
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図５ 突風に対する横滑り角及びロール角応答 
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